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自抗扰控制技术的改进和应用
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摘要：传统自抗扰控制器（ａｃｔｉｖｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）中的扩张状态观测器为李雅普诺夫意义下的渐
近稳定，存在收敛速度不能保证的缺点．针对这一问题，将高阶滑模观测器理论引入到ＡＤＲＣ算法中替代扩张状态观测
器，提出了一种跟踪精度更高、速度更快且具有更强抗扰能力的改进型 ＡＤＲＣ器．并以四旋翼飞行器为研究对象，给出
了不同情况下的传统ＡＤＲＣ器与引入高阶滑模观测器改进后的ＡＤＲＣ器的仿真对比．仿真结果表明通过引入高阶滑模
观测器改进之后的自抗扰控制器具有更理想的控制效果．
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　　自抗扰控制［１］（ａｃｔｉｖｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎ－
ｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）技术吸取了ＰＩＤ算法的优点，采用基于
误差消除误差的思想，利用非线性反馈提高控制器效
率．该控制方法将系统内部扰动、外部干扰、系统未建
模动态以及其他影响视为“总和扰动”，通过扩张状态
观测器（ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｓｔａｔｅ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）对其进行实时
估计和补偿．ＡＤＲＣ不需要精确的数学模型，只需利
用误差反馈进行控制．但传统ＡＤＲＣ方法也存在一定
的缺陷，例如：一般仅要求ＥＳＯ渐近稳定，收敛速度有
提升的空间；针对快时变干扰的估计能力不足；对干
扰估计的精度有限；需要选取的参数过多，并且没有
实用的参数整定方法等等．
针对传统ＡＤＲＣ方法存在的问题很多学者进行
了一定程度的改进．Ｇａｏ［２］提出了线性ＡＤＲＣ方法，引
入“带宽”的概念，将ＥＳＯ的非线性形式线性化和参数
化，减少了参数数量并且赋予参数明确的物理意义，
同时给出了参数的整定方法，便于实际应用．吴云洁
等［３］将变结构控制的理论引入到自抗扰算法中的
ＥＳＯ的设计中，在保证原控制器优点的同时减少了可
调参数；李大宇，邵星灵等［４－５］学者通过构造高阶
ＥＳＯ，获取更多的系统信息，提高了对“总和扰动”的
观测精度．邱搏博，齐乃明等［６－７］通过重新构造ＥＳＯ和
非线性误差反馈中的非线性函数，避免了在传统ＡＤ－
ＲＣ中非光滑函数易引起高频颤振现象的发生．
Ｌｅｖａｎｔ等［８－９］提出的高阶滑模观测器吸纳了滑模
变结构鲁棒性强、精度高、有限时间收敛等特点，对高
频干扰具有很好的观测效果，同时设计满足分离原理
的条件．为有效提高ＡＤＲＣ对系统外部扰动和内部参
数不确定等因素的适应能力，本文中引入高阶滑模观
测器，替代ＥＳＯ对系统所受“总和扰动”进行观测，提
高扰动估计精度．
１　ＡＤＲＣ基本原理
ＡＤＲＣ是在经典ＰＩＤ控制技术的基础上，利用现
代控制理论，运用计算机仿真实验结果归纳和综合中
探索出来的，是不依赖于被控对象精确模型的、能够
替代ＰＩＤ控制技术的、新型的实用数字控制技术［１０］．
ＡＤＲＣ由跟踪微分器（ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ，ＴＤ）、
ＥＳＯ和非线性状态误差反馈律（ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ｓｔａｔｅ　ｅｒｒｏｒ
ｆｅｅｄｂａｃｋ，ＮＬＳＥＦ）三部分构成．
设有未知外扰作用的不确定单输入单输出受控
对象：
ｘ（ｎ）＝ｆ（ｘ，ｘ，…，ｘ（ｎ－１），ω（ｔ））＋ｂｕ，
ｙ＝ｘ｛ ， （１）
其中，ｆ（ｘ，ｘ，…，ｘ（ｎ－１），ω（ｔ））为存在外扰的未知函
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数，ω（ｔ）为未知外扰，ｘ（ｔ）为被控量，ｕ为控制量．针 对此对象的ＡＤＲＣ结构图如图１所示．
图１　ＡＤＲＣ结构图
Ｆｉｇ．１ Ｔｈｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＡＤＲＣ
　　ＡＤＲＣ利用ＴＤ为指令输入安排过渡过程，得到
柔化后的输入信号，提高控制器的鲁棒性，并提取其
微分信号；利用ＥＳＯ不仅能估计出系统的状态量，还
能实时估计由于模型不确定引起的内部扰动和环境
引起的外部扰动等构成的“总和扰动”；应用 ＮＬＳＥＦ
将ＴＤ的输出与系统状态估计值之间的误差通过非线
性组合构成初始的控制量；加入对ＥＳＯ估计出的“总
和扰动”的补偿，得到最终的控制量．
ＥＳＯ是整个ＡＤＲＣ方法的核心，作为一个动态过
程，它只用了原对象的“输入—输出”信息，没有用到描述
对象传递关系的函数的其他信息，其结构如图２所示．
图２　ＥＳＯ结构图
Ｆｉｇ．２ Ｔｈｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＥＳＯ
当系统存在不确定性和外部扰动时，通过ＥＳＯ能
够将“总和扰动”的实时值估计出来，并在后续控制中给
予补偿．也正是因为ＥＳＯ可以实现“模型和未知外扰补
偿”，使得其在不确定受控对象控制器设计中得到广泛应
用．但是传统ＥＳＯ为李雅普诺夫意义下的渐近稳定，收敛
速度无法保证，尤其在应对快时变干扰时不能快速地实
现状态和误差的估计．因此在应对诸如飞行器等需要快
速抵消扰动的系统时，不能满足系统快速反应的要求．
２　ＡＤＲＣ技术的改进
针对传统ＡＤＲＣ中ＥＳＯ渐近稳定、收敛速度不能
保证的缺点，本文中引入鲁棒性更强、精度更高、跟踪速
度更快的高阶滑模观测器代替ＥＳＯ对ＡＤＲＣ进行改进．
记ｘ１＝ｘ，ｘ２＝ｘ，…，ｘｎ＝ｘ（ｎ－１），则系统（１）等价于：
ｘ＝ｘ２，

ｘｎ－１ ＝ｘｎ，
ｘｎ ＝ｆ（ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ，ω（ｔ））＋ｂｕ，
ｙ＝ｘ１
烅
烄
烆 ．
（２）
假定系统输出值ｙ和控制输入ｕ实时可测，未知总
和扰动项ｆ（ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ，ω（ｔ））利普希茨连续，且其利
普希茨常数Ｌ＞０已知，则高阶滑模观测器形式如下［１１］：
ｚ１ ＝ｖ１，
ｖ１ ＝－λ１Ｌ１／（ｎ＋１） ｚ１－ｙ　ｎ／（ｎ＋１）
　ｓｇｎ（ｚ１－ｙ）＋ｚ２，

ｚｎ－１ ＝ｖｎ－１，
ｖｎ－１ ＝－λｎ－１Ｌ１／３　 ｚｎ－１－ｖｎ－２ ２／３
　ｓｇｎ（ｚｎ－１－ｖｎ－２）＋ｚｎ，
ｚｎ ＝ｆ＾＋ｂｕ，
ｆ＾＝－λｎＬ１／２　 ｚｎ－ｖｎ－１ １／２
　ｓｇｎ（ｚｎ－ｖｎ－１）＋ｚｎ＋１，
ｚｎ＋１ ＝－λｎ＋１Ｌｓｇｎ（ｚｎ＋１－ｆ＾）
烅
烄
烆 ．
（３）
引理１［１１］　若高阶滑模观测器的参数λｉ 取适当
值且系统输出信号ｙ（ｔ）和输入信号ｕ（ｔ）有界并且是
勒贝格可测的，则在不存在测量噪声的情况下，在有
限时间内，如下等式成立：
ｚｉ＝ｘｉ，ｉ＝１，２，…，ｎ，
ｚｎ＋１ ＝ｆ（·）．
（４）
注１　参数λｉ 可以采用递归的方法来选取，若
ｎ＝ｋ时选定参数λ１，…，λｋ，则当ｎ＝ｋ＋１时可用作
λ２，…，λｋ＋１，即仅需设计选取新的λ１．文献［８］中提供
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了一组经仿真验证有效的λｉ，（ｉ＝１，２，…，６）的参考取
值：λ１＝８，λ２＝５，λ３＝３，λ４＝２，λ５＝１．５，λ６＝１．１．
引理２［１１］　若输出信号ｙ（ｔ）和输入信号ｕ（ｔ）带
有有界勒贝格可测噪声，两者所受到的勒贝格可测噪
声范围为：［－ε，ε］和 ［－ｋε（ｎ－１）／ｎ，ｋε（ｎ－１）／ｎ］，ｋ＞０，则
在有限时间内，如下不等式成立：
ｚ１－ｘ１ ≤μ１ε，
ｚ２－ｘ２ ≤μ２ε
（ｎ－１）／ｎ，

ｆ＾－ｆ ≤μｎε
１／ｎ
烅
烄
烆 ，
（５）
其中正常数μｉ唯一取决于ｋ和观测器参数λｉ．
高阶滑模观测器基于精确鲁棒微分器设计，在初
始误差较小的情况下，能够保证有限时间收敛性和自
动提供最优的渐近精度［１２］．
引入高阶滑模观测器对ＡＤＲＣ进行改进，即将传
统ＥＳＯ对系统内部状态和“总和扰动”的观测作用，利
用收敛速度更快且精度更高的高阶滑模观测器代替，
进一步提高控制器对“总和扰动”的估计精度和跟踪
速度．引入高阶滑模观测器改进后的ＡＤＲＣ结构图如
图３．
图３　改进后的ＡＤＲＣ结构图
Ｆｉｇ．３ Ｔｈｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ＡＤＲＣ
３　改进的ＡＤＲＣ在四旋翼飞行器控制
上的应用
　　在四旋翼飞行器姿态小角度变化的情况下，忽略
机体坐标系下三轴角速度与欧拉角速率的差异；忽略
旋翼重心至机体重心的垂直距离；忽略风的干扰，不
计空气摩擦；假设飞行器质量分布均匀，重心位于机
体几何中心．记在地面坐标系下四旋翼飞行器中心相
对原点的坐标为 ｘ，ｙ，［ ］ｚ ，欧拉角为 ，θ，［ ］ψ ，则根
据牛顿－欧拉方程可得系统的数学模型为［１３－１４］：

··
＝ Ｊｙ－ＪｚＪ（ ）ｘ θψ＋ｊｒＪｘθ（－Ω１＋
　Ω２－Ω３＋Ω４）＋ｌＪｘ
Ｕ２，
θ
··
＝ Ｊｚ－ＪｘＪ（ ）ｙ ψ－ｊｒＪｙ（－Ω１＋
　Ω２－Ω３＋Ω４）＋ｌＪｙ
Ｕ３，
ψ
··
＝ Ｊｘ－ＪｙＪ（ ）ｚ θ＋１ＪｚＵ４，
ｘ
··
＝ １ｍＵ１
（ｓｉｎθｃｏｓψｃｏｓ＋ｓｉｎψｓｉｎ），
ｙ
··
＝ １ｍＵ１
（ｓｉｎθｓｉｎψｃｏｓ－ｃｏｓψｓｉｎ），
ｚ
··
＝ １ｍＵ１ｃｏｓθｃｏｓ－ｇ
烅
烄
烆
，
（６）
式中，ｍ为飞行器质量，ｇ为重力加速度，ｌ为旋翼重
心到机体重心的距离，Ｊｘ，Ｊｙ，Ｊ［ ］ｚ 为飞行器绕３个
机体轴的转动惯量，ｊｒ 为电机和旋翼的转动惯量，
Ｕ１ ～Ｕ４ 分别为高度通道、滚转通道、俯仰通道、偏航
通道的控制输入，其值分别为：
Ｕ１ ＝ｂ（Ω２１＋Ω２２＋Ω２３＋Ω２４），
Ｕ２ ＝ｂ（－Ω２１＋Ω２２＋Ω２３－Ω２４），
Ｕ３ ＝ｂ（－Ω２１－Ω２２＋Ω２３＋Ω２４），
Ｕ４ ＝ｄ（－Ω２１＋Ω２２－Ω２３＋Ω２４
烅
烄
烆 ），
（７）
式中，Ωｉ（ｉ＝１，２，３，４）为各旋翼转速，ｂ为旋翼升力
系数，ｄ为反扭矩系数．
从上述模型中可以看出，四旋翼滚转、俯仰和偏
航３个姿态通道以及高度通道之间相互耦合，本文中
通过引入估计鲁棒性更强且具有有限时间稳定性的
高阶滑模观测器对系统各状态和“总和扰动”进行估
计，并对“总和扰动”进行补偿．进而每个控制通道由
原来的非线性、不确定对象变为积分串联型线性系
统，实现了各通道的解耦控制，将系统分为４个独立
的控制通道：高度通道、俯仰通道、滚转通道和偏航通
道，系统结构图如图４所示．
为便于阐述控制策略，将四旋翼姿态系统模型写
成与ＡＤＲＣ理论相对应的形式：
·７９６·
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图４　基于ＡＤＲＣ的控制系统结构
Ｆｉｇ．４ Ｔｈｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ＡＤＲＣ
ｚ
··
＝ｆ１（ｚ，ｚ，ω１）－ｇ＋ｂ１Ｕ１，

··
＝ｆ２（，，θ，θ，ψ，ψ，ω２）＋ｂ２Ｕ２，
θ
··
＝ｆ３（，，θ，θ，ψ，ψ，ω３）＋ｂ３Ｕ３，
ψ
··
＝ｆ４（，，θ，θ，ψ，ψ，ω４）＋ｂ４Ｕ４
烅
烄
烆 ，
（８）
式中ｆｉ（·）（ｉ＝１，２，３，４）为各通道所受“总和扰动”，
为内部扰动．
ＡＤＲＣ以及高阶滑模观测器的设计完全满足分
离性原理，即四旋翼姿态控制系统可以每个控制通
道分别独立设计ＴＤ、高阶滑模观测器和 ＮＬＳＥＦ．下
面以俯仰通道为例，给出俯仰通道完整控制算法．
被控对象
θ
··
＝ｆ３（，，θ，θ，ψ，ψ，ω３）＋ｂ３Ｕ３． （９）
１）ＴＤ安排过渡过程
ｆｈ ＝ｆｈａｎ（θｄ１（ｋ）－θｄ（ｋ），θｄ２，ｒ，ｈ），
θｄ１（ｋ＋１）＝θｄ１（ｋ）＋ｈθｄ２（ｋ），
θｄ２（ｋ＋１）＝θｄ２（ｋ）＋ｈｆｈ
烅
烄
烆 ，
（１０）
式中：θｄ 为俯仰通道指令输入，θｄ１ 为指令输入跟踪信
号，θｄ２ 为θｄ１ 的微分信号，ｒ为速度因子，ｈ为积分步
长，以及最速控制综合函数：
ｄ＝ｒｈ，ｄ０ ＝ｄｈ，ｙ＝ｘ１＋ｈｘ２，
ａ０ ＝ （ｄ２＋８ｒ　ｙ ）１／２，
ａ＝
ｘ２＋ａ０－ｄ２ ｓｇｎ
（ｙ），ｙ ＞ｄ０，
ｘ２＋ｙｈ
，ｙ ≤ｄ０
烅
烄
烆
，
ｆｈａｎ（ｘ１，ｘ２，ｒ，ｈ）＝－
ｒａ
ｄ
，ａ ≤ｄ０，
ｒｓｇｎａ，ａ ＞ｄ０
烅
烄
烆
烅
烄
烆 ，
（１１）
２）高阶滑模观测器估计状态和“总和扰动”
ｚ１ ＝ｖ１，
ｖ１ ＝－λ１Ｌ１／３　 ｚ１－θ ２／３ｓｇｎ（ｚ１－θ）＋ｚ２，
ｚ２ ＝ｆ＾３＋ｂ３Ｕ３，
ｆ＾３ ＝－λ２Ｌ１／２　 ｚ２－ｖ１ １／２ｓｇｎ（ｚ２－ｖ１）＋ｚ３，
ｚ３ ＝－λ３Ｌｓｇｎ（ｚ３－ｆ＾３
烅
烄
烆 ），
（１２）
式中：ｚ１ 为俯仰角θ的估计值，ｚ２ 为俯仰角速度θ
·
的
估计值，ｚ３ 为俯仰通道“总和扰动”ｆ３（·）的估计值．
３）扰动补偿与控制量形成
ｅ１ ＝θｄ１（ｋ）－ｚ１（ｋ），
ｅ２ ＝θｄ２（ｋ）－ｚ２（ｋ），
ｕ０（ｋ）＝β１ｆａｌ（ｅ１，α１，δ０）＋β２ｆａｌ（ｅ２，α２，δ０），
Ｕ３（ｋ）＝ｕ０（ｋ）－ｚ３ｂ
烅
烄
烆
，
（１３）
其中
ｆａｌ（ｅ，α，δ）＝
ｅ αｓｇｎｅ，ｅ ＞δ，
ｅ
δ１－α
，ｅ ≤δ
烅
烄
烆
， δ＞０．
（１４）
高度通道、滚转通道以及偏航通道控制器设计与
俯仰通道类似．
４　数值仿真及结果分析
四旋翼飞行器仿真模型采用式（６），考虑数学模
型、ＡＤＲＣ部件以及高阶滑模观测器运算较为复杂，
本文中采用Ｓ－函数编辑各重要模块，基于 ＭＡＴＬＡＢ／
Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模块建立系统仿真模型，仿真采样周期取
ｈ＝０．０１ｓ．本文中选取的四旋翼飞行器仿真参数和控
制器参数见表１和２．
表１　四旋翼飞行器仿真参数
Ｔａｂ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｑｕａｄｒｏｔｏｒ　ＵＡＶ
参数
符号
参数意义 数值
ｍ 四旋翼飞行器质量 １ｋｇ
ｇ 重力加速度 ９．８ｍ／ｓ２
ｌ 相邻两个旋翼连线到四旋翼质心距离 ０．２５ｍ
Ｊｘ 四旋翼绕ｘ轴的转动惯量 ８．１×１０－３　ｋｇ·ｍ２
Ｊｙ 四旋翼绕ｙ轴的转动惯量 ８．１×１０－３　ｋｇ·ｍ２
Ｊｚ 四旋翼绕ｚ轴的转动惯量 １４．２×１０－３　ｋｇ·ｍ２
ｊｒ 旋翼及电机转动惯量 １．０４×１０－４　ｋｇ·ｍ２
ｂ 升力系数 ５．４２×１０－５
ｄ 反扭矩系数 １．１×１０－６
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表２　控制器设计参数
Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒｏｌｅｒ
工具 参数 滚转通道 俯仰通道 偏航通道 高度通道
跟踪微分器 ｒ　 ２　 ２　 ２　 ２
ｈ　 ０．０１　 ０．０１　 ０．０１　 ０．０１
状态观测器 ɑ ０．５　 ０．５　 ０．５　 ０．５
δ ０．１　 ０．１　 ０．０５　 ０．０５
ｂ　 ２９．５２　 ２９．５２　 ７０　 １
β０１ １００　 １００　 １００　 １００
β０２ ４５０　 ４５０　 ５２５　 ５６５
高阶滑模
观测器
Ｌ　 １　 １　 １　 １
λ１ ８　 ８　 ８　 ８
λ２ ５　 ５　 ５　 ５
λ３ ３　 ３　 ３　 ３
非线性
误差反馈
ɑ１ ０．７５　 ０．７５　 ０．７５　 ０．７５
ɑ２ １．２５　 １．２５　 １．２５　 １．２５
δ０ ０．２　 ０．２　 ０．２　 ０．２
β１ ５５　 ５５　 ８５　 １２０
β２ ３５　 ３５　 ７５　 ８０
１）姿态角跟踪实验
假设四旋翼飞行器三个姿态角初始值分别为
０ ＝５°，θ０＝５°，ψ０＝１０°，初始高度为０ｍ，在初始时
刻给出目标指令ｄ＝３０°，θｄ＝１０°，ψｄ＝１５°，控制飞
行器在２ｍ高度实现姿态稳定．为体现引入高阶滑模
观测器改进后的ＡＤＲＣ相对传统ＡＤＲＣ的控制效果
差异，仿真过程加入了与传统ＡＤＲＣ控制器控制效果
的对比．仿真效果如图５所示．
从图５可以看出引入高阶滑模观测器改进传统
自抗扰方法所设计的控制器的姿态角以及高度跟踪
响应曲线能够很好地跟踪给定期望信号．在ＴＤ安排
的过渡过程完全相同的情况下，相比传统 ＡＤＲＣ，改
进后的控制器能够以稍快的速度跟踪给定信号．由于
ＴＤ的柔化作用，指令信号经安排过渡过程后均由“０”
值光滑过渡到给定值，这也是仿真开始阶段角度有归
“０”走势的原因．当３个姿态角同时发生变化时，由于
四旋翼姿态角通道之间的强耦合，３个通道之间会有
相互的影响，通过引入高阶滑模观测器将这些影响视
为系统内部扰动并实时观测补偿，使得姿态角通道之
间的相互影响得以消除．
图６给出定高２ｍ姿态角跟踪过程中的控制力
变化曲线，改进前后两种控制器产生的控制力差别不
大，均能保证飞行器以较高的精度飞行．这表明，当不
考虑外部扰动时，两类ＡＤＲＣ均能及时估计并补偿系
统参数摄动所引起的“总和扰动”．
图５　姿态角跟踪实验姿态角和高度响应曲线
Ｆｉｇ．５ Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ａｎｇｌｅ　ａｎｄ　ｈｅｉｇｈｔ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｉｎ
ｔｈｅ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ａｎｇｌｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
图６　姿态角跟踪实验控制力曲线
Ｆｉｇ．６ Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｆｏｒｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｔｔｉｔｕｄｅ
ａｎｇｌｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
２）抗扰性能测试
定高姿态角跟踪实验仅仅体现出了改进后的
ＡＤＲＣ相对传统ＡＤＲＣ具有更快的响应速度，并未体
现出较大的改进效果．为验证改进后的控制器的抗干
扰能力的提升效果，在四旋翼定点悬停状态下，分别
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厦门大学学报（自然科学版） ２０１８年
ｈｔｔｐ：∥ｊｘｍｕ．ｘｍｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
在３个姿态角通道中加入高斯白噪声来模拟传感器
噪声，同时考虑姿态角受到外部突发干扰的情况，在
２～６ｓ内加入幅值为０．０５Ｎ·ｍ，频率为１Ｈｚ的方
波信号来模拟阵风干扰，外部扰动信号如图７所示．
图７　外部扰动信号
Ｆｉｇ．７ Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
在此干扰信号作用下四旋翼姿态输出曲线如图８
所示．
图８　抗扰能力实验响应曲线
Ｆｉｇ．８ Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ　ｔｅｓｔ
由图７和８可以看出，在存在外部扰动的情况下，
引入高阶滑模观测器改进后的ＡＤＲＣ和传统的 ＡＤ－
ＲＣ都能够在一定程度上抑制扰动．但在应对快变扰
动时，引入高级滑模观测器改进的ＡＤＲＣ展现出了更
强的鲁棒性能．
仿真过程中传统ＥＳＯ与高阶滑模观测器对“总和
扰动”的估计效果对比如图９所示．
图９　高阶滑模观测器与ＥＳＯ估计“总和扰动”效果对比
Ｆｉｇ．９ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ　ｏｆ"ｔｏｔａｌ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ"ｂｙ　ｈｉｇｈ
ｏｒｄｅｒ　ｓｌｉｄｉｎｇ　ｍｏｄｅ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ　ａｎｄ　ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｓｔａｔｅ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ
由图９可知，在相同外部扰动信号的作用下，高
阶滑模观测器相比传统ＥＳＯ能够更快更精确地跟踪
各通道的“总和扰动”，因此改进后的ＡＤＲＣ相比传统
ＡＤＲＣ表现出来更好的控制效果，而这归根结底是因
为高阶滑模观测器的有限时间稳定特点，使其在应对
快时变扰动时具有更快的跟踪速率．
抗扰能力实验控制力曲线对比如图１０所示．
图１０　抗扰能力实验控制力曲线
Ｆｉｇ．１０ Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｆｏｒｃｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ　ｔｅｓｔ
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由图１０可以看出，当四旋翼姿态控制系统受到
外部干扰作用时，改进后的 ＡＤＲＣ相比传统 ＡＤＲＣ
能够产生更加稳定有效的控制力，这也同样是因为高
阶滑模观测器有限时间稳定的优点，使其对快变扰动
较传统ＥＳＯ更为敏感，从而使得控制器反应更迅速．
５　结　论
本文中引入高阶滑模观测器代替传统自抗扰算
法中的ＥＳＯ对自抗扰算法进行了改进，提高了传统自
抗扰算法对扰动的估计速度和精度．基于四旋翼飞行
器针对该飞行器非线性、强耦合、对外部干扰敏感等
特点，应用引入高阶滑模观测器改进后的自抗扰算法
设计了姿态控制系统，通过仿真验证表明应用改进后
的ＡＤＲＣ所设计的四旋翼姿态控制系统具有良好的
跟踪性能、抗干扰能力和鲁棒性能．
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